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ABSTRACT

Wind tunnel experiment and computational analysis have been carried out to evaluate

the performance of propeller for scale electric-powered HALE UAV, named EAV-2H+.

Performance curves are measured for three propellers and their adequacy for EAV-2H+

installation is examined through consideration of operating conditions. Decline in

performance coefficients is observed in low rpm region. Also, the effect of transition tape

on propeller performance is measured and analyzed. The computational performance

analyses are carried out by using commercial CFD program. The thrust and power

coefficient from computations show good agreement with experimental results. Performance

coefficients are compared and the influence of measurement device which contributes to

discrepancy of the results is examined. Transition SST model is confirmed to yield the

tendency of performance decline in low rpm range, similar to experimental observation.

The decrease in aerodynamic performance of blade element due to low Reynolds number

is identified to cause the decline in propeller performance. Analyses for high altitude

conditions confirms degradation in propeller performance.

초 록

고고도 장기체공 축소형 전기 동력 무인기(EAV-2H+)용 프로펠러의 성능을 평가하기 위

해 풍동시험과 전산해석을 수행하였다. 3종의 프로펠러에 대해 성능 곡선을 측정하고, 운

용 조건을 평가하여 EAV-2H+에 적용 가능 여부를 판단하였다. 낮은 rpm 영역에서 성능

계수의 저하 경향을 확인하였다. 프로펠러 성능에 미치는 강체 천이 테이프 부착 효과를

측정하고 분석하였다. 상용 전산유체역학 코드를 사용한 성능 해석을 수행하여 시험과 해

석의 추력계수-동력계수 선도가 잘 일치함을 확인하였다. 전진비에 따른 성능 계수를 비교

하고 결과 차이에 기여하는 시험장치의 영향을 평가하였다. 시험에서 관찰된 낮은 rpm 영

역의 성능 감소 경향을 transition SST 모델이 유사하게 모사함을 확인하였다. 낮은 레이놀

즈수에 의한 깃 요소의 공력 성능 저하가 프로펠러 성능 감소의 주원인으로 분석되었다.

고고도 조건 해석으로부터 프로펠러 성능 저하를 확인하였다.
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Ⅰ. 서 론

지구 관측, 통신 중계, 정찰 등 인공위성의 기

능을 일부 대체 가능한 수단으로 고고도 장기체

공(High Altitude Long Endurance, 이하 HALE)

무인기(Unmanned Aerial Vehicle, 이하 UAV)가

주목받고 있다. HALE UAV는 인공위성 대비 낮

은 제작비, 착륙/재이륙을 통한 유지보수와 운용

이 가능하여 경제적이고 효율적이다. 이러한 장

점들에 친환경 녹색기술 개발 경쟁이 더해져 여

러 국가들에서 활발한 연구 개발이 진행되고 있

다[1-2]. 한국항공우주연구원(이하 KARI)에서도

전기 동력 HALE UAV 개발과 운용기술 확보

연구를 수행중이다. 성층권 체공기술 탐색 및 확

보를 위한 축소형 기술 시연기 EAV-2H+의 개발

과 고도 10km 상승 비행시험을 완료하였으며,

EAV-3의 개발을 진행 중이다[3-5].

공기역학적 관점에서 고효율 프로펠러는 높은

양항비, 저항력 설계와 함께 HALE UAV의 장기

체공 능력을 위한 중요한 요소이다. 고도 10km,

15km, 18km에서의 대기 밀도는 해면 대비 각각

약 34%, 16%, 9.9% 수준으로 감소한다. 이에 따

라 EAV-2H+ 또는 EAV-3급 HALE UAV에 적용

되는 직경 1m 내외의 프로펠러들은 고고도에서

블레이드 단면인 깃 요소(blade element)의 최대

시위 레이놀즈수가 105 이하 수준으로 감소한다.

일반적으로 익형 시위 레이놀즈수가 105 수준 또

는 그 이하로 감소하면 양력계수, 양항비 등의

공력성능 저하가 발생한다[6-7]. 깃 요소의 기능

은 본질적으로 익형과 동일하므로, 고고도에서

저 레이놀즈수에 의한 프로펠러 성능 저하를 예

상 할 수 있다. 엔진 또는 모터의 가용 토크와

rpm이 충분한 경우에는 높은 깃 요소 레이놀즈

수를 확보하는 설계를 통해 성능 저하를 일부 극

복할 수 있다. 하지만 전기 동력 HALE UAV의

경우에는 경량화가 상위 제약 조건으로 전제되기

때문에 모터 성능 역시 크게 제약되며, 이로 인

해 프로펠러 성능 저하가 상승성능과 체공성능

저하로 직결된다. 강건한 임무 계획, 임무 성능

예측 및 비행 성능 향상을 위해서는 성능 저하를

고려한 프로펠러의 설계 및 선정, 정확한 성능

예측이 요구된다. 따라서 HALE UAV 개발에서

는 고고도 프로펠러의 설계 및 성능 예측이 주요

기술로 강조된다.

KARI 공력성능연구팀에서는 풍동시험과 전산

해석을 수행하여 EAV-2H+ 장착을 위한 프로펠

러 성능을 평가하고, 향후 EAV-3용 프로펠러의

설계 및 성능 예측에 필요한 기초 기술들을 확보

하고자 하였다. 프로펠러 성능 측정 기법과 시험

장치를 확보하고, 풍동시험으로 획득한 성능곡선

을 평가하여 EAV-2H+ 운용조건 충족 여부를 판

단하였다. 전산해석을 수행하고 시험 결과와의

비교를 통해 해석 방법의 신뢰도를 평가하였다.

천이 테이프 부착이 성능 곡선에 미치는 영향을

실험적으로 평가하였으며, 해석으로 고고도 조건

의 성능 곡선을 예측하였다. 시험/해석결과로부

터 저레이놀즈수 효과에 의한 프로펠러 성능 저

하 가능성을 평가하였다.

Ⅱ. 본 론

2.1 풍동시험

본 연구를 통해 프로펠러의 추력과 토크를 동

시에 측정하는 시험장치와 기법을 확보하고, 후

보 프로펠러들의 성능을 측정하여 EAV-2H+ 장

착 프로펠러를 선정하고자 하였다. 또한 낮은

rpm 영역에서의 성능계수 변화 측정 및 천이 테

이프 부착 효과 시험들을 추가로 수행하였다.

2.1.1 프로펠러

풍동시험의 첫 번째 목적은 이전 개발 단계를

통해 확보한 상용 프로펠러들과 자체 설계한 프

로펠러의 성능을 비교하여 EAV-2H+ 장착 프로

펠러를 선정하는데 필요한 데이터를 획득하는데

있다. 기 보유 상용 프로펠러는 직경 약 0.53m

(21인치)와 약 0.61m (24인치)의 RASA 제품으로,

직경 0.61m 제품은 이전 단계인 EAV-2H에 장착

되어 비행시험을 수행한 프로펠러이다[3]. 그리고

크기가 증가한 EAV-2H+의 성능 요구조건에 대

응하기 위해 새 프로펠러를 자체적으로 설계하였

다. 고고도 상승 및 체공을 고려하여 고도 10km

상승조건을 설계점으로 하고, 깃 요소 운동량 이

론 기반의 설계 도구인 Propeller Designer[8]를

사용하였다. 구조 단순화에 따른 경량화와 신뢰

도 확보를 위해 고정피치 방식을 채택하였으며,

블레이드 익형은 낮은 레이놀즈수에서 양항비 특
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Design point 10km / climb condition

Flight speed 13.8 m/s

Thrust 11.5 N

RPM 2000

Diameter 0.7 m

Airfoil DAE51

Advance Ratio 0.591

Efficiency 0.72

Table 1. Design condition and specification

of 0.7m propeller

Fig. 1. Blade geometry of D=0.7m propeller

Fig. 2. Propellers for wind tunnel test

성이 우수한 DAE51을 선정하였다. 프로펠러의

설계 조건과 사양은 Table 1에 요약하였다.

rpm에 따라 설계 조건을 만족시키는 형상들을

얻은 후, 각 형상들의 토크, 소모 동력과 효율을

비교/평가하여 적합한 프로펠러를 선정하였으며,

직경은 0.7m로 결정되었다. Fig. 1은 블레이드의

시위 길이와 비틀림각 분포를 보여준다.

Figure 2는 시험 대상인 두 개의 상용 프로펠

러와 설계 프로펠러, 총 3종을 보여준다.

2.1.2 시험장치 및 방법

프로펠러의 성능을 측정한 다양한 국내외 선

행 연구 사례들을 찾아볼 수 있으며, 국내에서는

주로 추력만을 측정하여 해석결과와의 비교를 수

행하였다[9-10]. EAV-2 개발과정에서는 추력과

토크를 모두 측정한 바 있으나, 이 경우 토크를

직접 측정할 수 없어 소모 전력과 별도로 측정된

모터 효율 특성으로부터 축 동력을 획득하였다

[11]. 기존 연구들에서는 측정을 위해 시험리그

[11-12] 또는 밸런스[9-10] 방식을 사용하고 있다.

두 방식 모두 프로펠러 후류가 리그 또는 지지대

구조물에 직접적인 영향을 주고, 이 공력 하중이

측정되는 추력값의 오차와 불확실성을 증가시키

는 요인이 된다. 최근에는 리그를 사용하였지만

모터와 축 사이에 토크 센서를 부착하여 추력과

토크를 동시에 측정한 국외 사례를 찾아 볼 수

있다[12].

본 연구에서는 추력과 토크를 직접 측정하고,

기존 리그 방식의 단점으로부터 자유로운 시험장

치를 설계하고 구축하였다. 장치의 구성 개념과

모델링을 Fig. 3에 나타내었다. 프로펠러 뒤에 토

크센서와 구동 모터가 순서대로 배치되어 하나의

모듈을 구성한다. 이 모듈이 전후로 쉽게 이동되

도록 슬라이딩 가이드 위에 놓이고, 뒤쪽에서 로

드셀과 연결되어 전체 지지대에 고정된다. 축에

작용하는 토크는 토크센서에 의해 직접 측정되

고, 모듈을 앞으로 당기는 추력은 로드셀로부터

측정된다. 이러한 방식은 지지대 기둥에 작용하

는 공력 하중이 측정 추력에 영향을 주지 않는

다. rpm은 토크센서와 모터사이의 회전판과 광

화이버센서를 사용해 측정하였다. 측정 장치에

적용된 모터와 센서의 제원은 Table 2에 나타내

었다. 로드셀의 비선형성, 히스테리시스, 반복성

정밀도는 0.03%, 토크센서는 0.3%이내이다.

Fig. 3. Schematic and modeling of

measurement system



1038 박동훈․조태환․김철완․김양원․이융교 韓國航空宇宙學會誌

Model Range

DC Motor AXI 5330/F3A ~5000rpm

Load cell Dacell UMI 5kgf

Torque Sensor Dacell TRD 30kgf-cm

Table 2. Specification of motor and sensors

장치 조립 및 설치 후 무게 추를 이용하여 추

력 및 토크 측정에 대한 교정 시험을 수행하였

다. 교정인자(conversion factor)와 영점보정(zero

offset correction)을 획득하여 데이터 처리에 적

용하였다. 교정시험 결과로부터 교정인자 및 영

점보정 오차, 히스테리시스, 비선형성, 반복성 오

차 등을 고려한 장치의 측정 불확실성을 추정하

였다. 교정인자와 영점보정 오차는 추력과 토크

모두 0.1% 이내로 추정되었으며, 반복성 및 비선

형성 오차 역시 동일 수준으로 확인되었다. 하지

만 추력 측정에 대한 히스테리시스 오차가 슬라

이딩 가이드의 마찰력에 의해 높게 나타나, 불확

실성의 지배적 요인으로 확인되었다. 지상 상승

시 운용 추력 근방인 10~15N을 기준으로 했을

때 최대 1.7%의 히스테리시스 오차가 관찰되어,

추력 측정의 종합적인 불확실성은 약 1.7% 수준

으로 추정되었다. 토크의 경우는 장치에서의 추

가적인 비선형성, 히스테리시스 유발 요인이 확

인 되지 않았으며, 종합 불확실성은 0.1% 이내

수준으로 판단되었다.

고정된 축 방향으로의 힘을 측정하는 단축 로

드셀과 토크센서는 구조상 독립적이며, 축 정렬

을 고려한 설계 및 정밀 가공을 수행하였기 때문

에 센서간, 그리고 다른 축 방향의 간섭 오차 발

생 가능성은 낮은 것으로 판단하였다.

시험은 KARI 중형아음속풍동(LSWT)에서 수

행하였다. 폐쇄형 표준 시험부의 폭과 높이는 각

각 4m, 3m이고 최대 풍속은 120m/s, 풍속

88m/s에서의 자유류 난류강도는 0.07% 수준이

다. Fig. 4는 시험부에 설치된 시험 장치의 모습

을 보여준다. 풍속과 rpm, 센서들의 전압 신호가

안정된 상태에서 10 Hz로 샘플링 된 100개의 신

호 데이터를 획득한 후, 평균을 취하고 교정인자

와 영점보정을 적용하여 추력과 토크 값을 결정

하였다.

비행속도가 낮은 EAV의 특성과 운용 전진비

범위를 고려하여 시험은 최대 풍속 18m/s 이하

의 저속에서 수행되었다. 스피너의 적용 여부가

측정 성능 값에 미치는 영향은 매우 작다고 판단

되어 모든 프로펠러에 대해 스피너는 적용하지

않은 조건으로 측정을 수행하였다.

Fig. 4. Measurement system installation

2.2 시험결과 및 분석

2.2.1 성능 곡선 및 성능 평가

직경 0.7m 프로펠러의 성능을 측정하고 결과

의 반복성을 평가하였다. 1350 rpm으로 회전속

도를 고정하고, 풍속을 변화시켜 다양한 전진비

(J=V/nD)에서의 추력과 토크를 측정하였다. 1350

rpm은 해면고도에서 EAV-2H+의 상승 시 예상

운용 조건 근방에 해당한다. 두 차례의 반복 시

험과 1600 rpm으로 고정하여 획득한 성능 곡선

을 Fig. 5에 함께 나타내었다. 측정 성능 곡선들

이 우수한 반복성을 보여, 시험 방법의 타당성과

측정 장치의 정확성을 확인하였다.

프로펠러의 성능 계수인 추력계수, 동력계수

및 효율은 식 (1)로 정의된다. 여기서 V는 자유

류 속도, D는 프로펠러 직경, n은 초당 회전수,

는 밀도, T는 추력, Q는 토크, 는 회전각속도

이다.

Fig. 5. Performance coefficient curves from

repeatability test
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Fig. 6. a) Performance coefficient and b)

efficiency curves of three propellers

 
 

 

 


   


(1)

두 개의 상용 프로펠러들에 대해서도 성능 측

정을 수행하였다. 0.53m와 0.61m 프로펠러의 측

정에서는 회전속도를 각각 2600, 2200 rpm으로

고정하고 풍속을 변화시켜 측정하였다. 측정된

세 프로펠러의 성능계수 및 효율 곡선을 Fig. 6

에 나타내었으며, Fig. 6a에서 채워진 심볼은 추

력계수, 비어있는 심볼은 동력계수를 나타낸다.

0.7m 프로펠러는 같은 전진비에서 상용 프로펠

러들에 비해 높은 추력계수와 동력계수 특성을

보인다. Fig. 6b로부터 0.7m 프로펠러가 높은 전

진비 영역에서 우수한 효율을 나타냄을 알 수 있

다. 고고도에서는 운용 전진비가 높다는 점을 고

려했을 때, 프로펠러가 고고도 운용 조건을 기준

으로 설계되었음을 확인시켜준다.

참고를 위해 직경 0.7m 프로펠러에 대한

Prop. Designer[8]의 예측결과를 함께 나타내었

다. 전체적으로는 Prop. Designer의 성능 예측이

시험치와 유사하여 초기 설계 단계에서 활용하기

에 적절하다고 판단된다. 하지만 전체 전진비에

걸쳐 추력, 동력계수의 경향성 차이가 관찰되며

설계조건에서 벗어난 낮거나 높은 전진비에서는

예측성이 떨어지는 것을 알 수 있다. 또한 후반

부에 언급되겠지만, 시험에서는 측정장치 지지대

기둥 및 시험부 벽면 등에 의해 프로펠러 단독인

경우대비 추력과 토크가 다소 높게 측정될 가능

성이 있다. 이를 감안하면 Prop. Designer는 전

체적으로 초과 예측(over-predict) 경향을 갖는

것으로 분석된다.

해면고도에서 EAV-2H+ 체계 상승 조건을 만

족하는 운용점을 측정 성능곡선으로부터 파악하

여 Table 3에 나타내었다. 0.7m 프로펠러의 경우

직경은 크지만 같은 추력을 내는데 필요한 rpm

이 낮아 운용점의 전진비가 높으며, 세 프로펠러

들 중 효율이 가장 높은 것을 알 수 있다.

Propeller Designer로 예측된 필요 rpm은 약

1320인데, 시험 결과로부터 파악된 값은 1370으

로 약 50 정도 높은 회전속도가 요구됨을 확인하

였다.

측정 성능 곡선으로부터 고도 10km 상승비행

시의 운용조건을 파악하여 Table 4에 나타내었

다. 지상 성능 곡선이 고고도에서도 변하지 않는

다는 가정 하에 예측하였으며, Table 3의 해면고

도에서와 마찬가지로 0.7m 설계 프로펠러의 효

율이 가장 높은 것을 알 수 있다. 고도 10km에

서는 효율이 0.61m 상용 프로펠러의 경우 약

3%, 0.7m 프로펠러의 경우 약 6.5% 더 증가하는

Propeller 0.53m 0.61m 0.70m

rpm 2650 2050 1370

Advance Ratio 0.343 0.389 0.507

Efficiency 55% 65% 67.5%

Torque 0.917 0.907 1.375

Table 3. Estimated operating conditions
(sea level, climb)

Propeller 0.61m 0.70m

rpm 3120 2010

Advance Ratio 0.44 0.595

Efficiency 68% 74%

Table 4. Estimated operating conditions

(10km, climb)
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것으로 예측되었다. 뒤에서 논의 되겠지만 고고

도에서는 성능 저하가 발생하기 때문에 지상 성

능 곡선에 근거한 고고도 조건 성능 예측은 신뢰

도가 떨어짐을 유의해야 하며, 실제 성능은 보다

낮은 성능을 예상해야 한다. EAV-2H+에 탑재되

는 구동 모터인 T-motor U8의 최대 rpm은 약

3000이며, 고도 10km 상승 조건에서 0.53m,

0.61m 프로펠러의 필요 rpm은 모두 이를 초과할

것으로 예측되었다. 따라서 0.7m 프로펠러는 효

율이 가장 높을 뿐 아니라, 고도 10km 상승까지

고려할 경우 유일하게 장착 가능한 프로펠러로

판단되었다.

2.2.2 낮은 rpm 효과 

회전속도가 낮아질수록 깃 요소는 저레이놀즈

수 영역으로 진입하게 된다. 이때의 성능 변화

가능성을 평가하기 위해 8m/s로 풍속을 고정하

고 rpm을 변화시켜 측정을 수행하였다. 속도 변

화 및 rpm 변화 방식으로 측정된 0.7m 프로펠러

의 추력계수와 동력계수 곡선을 Fig. 7a와 7b에

나타내었다.

속도가 일정한 경우에는 낮은 rpm이 높은 전

진비 조건에 해당되는데, 저 rpm 영역에서 소폭

의 성능계수 감소 경향을 볼 수 있다. 0.61m 프

로펠러에 대해서도 풍속을 8.5m/s로 고정하여

추가 실험을 수행하였으며, 결과를 Fig. 7에 함께

나타내었다. 낮은 rpm 영역의 성능계수 감소 경

향은 직경과 블레이드 시위 길이가 작은 0.61m

프로펠러에서 더 명확하게 관찰된다. 이는 성능

저하의 주요 원인이 깃 요소의 낮은 시위 레이놀

즈수임을 확인할 수 있는 근거가 된다. 따라서

지상 시험으로 획득한 프로펠러 성능곡선을 고고

도 조건 성능 예측에 활용 시, 레이놀즈수 감소

(밀도 감소)에 따른 성능 저하 가능성에 유의해

야 함을 시사한다.

Figure 7c의 효율 비교로부터 0.61m 프로펠러

의 경우 낮은 rpm영역에서의 명확한 효율 저하

를 확인할 수 있다. 0.7m 프로펠러는 높은 전진

비 영역에서 소폭의 효율 저하가 관찰되나 차이

는 상대적으로 미미하게 나타났다. 전진비 1 근

방의 마지막 데이터 포인트는 낮은 RPM 조건에

해당하며, 추력과 토크 값이 0에 가까워 측정 불

확실성 영향이 지배적이므로 신뢰도가 낮은 것으

로 분석되었다.

추가로 0.7m 프로펠러에 대해, 기존 1350 rpm

보다 낮은 800 rpm으로 고정하고 풍속을 변화시

키면서 측정을 수행하였고, 그 결과를 비어있는

심볼로 나타내었다. rpm 변화 성능곡선에서와

Fig. 7. Comparison of performance coefficients

with fixed velocity and fixed rpm

유사하게, 높은 전진비에서 성능계수 감소 경향

이 관찰되었다. 반면 낮은 전진비에서는 성능계

수 감소가 관찰되지 않아 rpm 고정조건이라 할

지라도 높은 전진비에서부터 성능 저하가 발생함

을 알 수 있다. 낮은 깃 요소 레이놀즈수는 성능

저하를 유발시키고, 성능계수 감소는 높은 전진

비에서부터 나타나는 것으로 해석된다.
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2.2.3 강제천이 테이프 부착 효과 

저레이놀즈수 익형 유동에서는 윗면(suction

side)의 층류 박리 이후 긴 박리 거품 형성 또는

재부착 실패에 의한 높은 압력 항력 증가가 익형

공력성능 저하를 유발한다. 윗면의 경계층 강제

천이는 박리거품의 크기를 줄이거나 재부착을 강

제함으로써 압력 항력을 감소시켜 공력성능 개선

을 유도할 수 있다. 따라서 강제천이 테이프 부

착으로 천이 유발이 가능한 경우, 저레이놀즈수

에서의 성능 저하를 일정 수준 회복 가능할 것으

로 기대 할 수 있다. 이에 근거하여 천이 테이프

부착이 프로펠러 성능에 미치는 효과를 실험적으

로 확인하고자 하였다. Fig. 8과 같이 0.61m 프로

펠러 블레이드 윗면의 앞전으로부터 시위 길이의

약 10% 지점에 두께 0.4mm, 폭 5mm인 지그재

그 테이프(Glasfaser-Flugzeug-Service社)를 부착

하였다.

Figure 9는 천이 테이프 부착 후 rpm을 변화

시켜 측정한 추력계수와 효율 결과를 보여준다.

비교를 위해 테이프 미부착 상태의 결과들을 함

께 나타내었다. 테이프 부착으로 낮은 rpm 영역

(전진비 약 0.6 이상)에서 추력계수와 효율이 회

복되는 경향을 볼 수 있다. 이로부터 천이 테이

프 사용으로 낮은 레이놀즈수에 의한 프로펠러

성능 저하가 일부 회복 가능하다고 판단된다. 반

면 높은 rpm 영역 (낮은 전진비)에서는 테이프

부착에 의해 성능과 효율이 오히려 저하되는 것

을 알 수 있다. 높은 rpm 영역에서는 레이놀즈

수가 충분히 높아 층류 박리에 의한 압력 항력이

Fig. 8. 24" propeller with transition tape

Fig. 9. a) Thrust coefficient and b) efficiency

with and without transition tape

나 실속 등에 의한 성능 저하가 없고 경계층 자

연 천이가 발생하는 상황에 해당하며, 테이프를

부착하면 오히려 천이가 앞당겨져 난류 경계층

영역이 증가하고 그에 따라 점성항력이 커져 깃

요소의 양항비가 나빠지기 때문으로 분석된다.

Figure 9를 전체 전진비 영역에서 평가하면 테

이프 부착 효과는 성능 회복보다 손실 수준이 더

크다고 판단된다. 만약 프로펠러가 테이프 부착

에 의한 성능 회복 영역에서 운용된다면 실효성

을 기대할 수 있겠으나, 다양한 전진비 영역에서

운용되는 경우에는 성능저하의 원인으로 작용 가

능함에 유의해야 한다. 천이 테이프가 낮은 레이

놀즈수에 의한 성능저하를 회복시킬 수 있으나

높은 레이놀즈수 영역에서는 오히려 성능을 저하

시킬 수 있기 때문에 운용 조건을 고려한 신중한

사용이 요구된다고 판단된다.

2.3 전산해석

전산장비의 발달에 따라 전산유체역학을 이용
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한 프로펠러의 성능, power-on 효과, 복잡한 후

류 유동장 해석 사례들이 증가하고 있다[13-15].

상용 전산유체역학 코드를 이용한 해석을 수행하

여 프로펠러 성능을 평가하고 시험 결과와의 비

교를 통해 기법의 신뢰도를 평가하고자 하였다.

해석 대상은 형상 정보를 확보하고 있는 0.7m

프로펠러로 선정하였다. 지상 성능곡선 획득 및

시험 결과와의 비교, 난류모델 평가, 낮은 rpm

효과 평가, 고고도 성능 예측을 수행하였다.

2.3.1 해석방법 

해석을 위해 상용 전산유체역학 코드인

FLUENT v13[16]을 사용하였다. 운용 속도와

rpm을 고려했을 때 블레이드 끝단 마하수가 0.2

를 넘지 않아 비압축성 유동을 가정하여 압력기

반(pressure based) 해법을 사용하였고, 속도-압

력 연계는 SIMPLE 알고리즘을 선택하였다. 프

로펠러 회전효과 모사는 계산 시간과 비용 절감

을 위해 MRF(multiple reference frame) 기법을

사용하여 정상상태 조건으로 해석하였다. MRF

기법의 신뢰도 평가를 위해 SMM(sliding mesh

model) 기법을 사용한 비정상 해석으로 검증을

수행하였다. 난류모델은 k-ω SST와 transition-

SST 모델을 사용하였다. 항공기 프로펠러 해석을

수행한 여러 연구들로부터 k-ω SST 모델 사용의

타당성이 확인되었다[13-15]. 공간 차분 정확도는

압력에 대해 standard, 속도 및 난류 관련 나머

지 변수들에 대해서는 2차 정확도의 풍상 차분법

을 적용하였다. 연속방정식과 속도방정식의

residual이 10
-3

, 10
-5

이하로 감소하고 추력과 토

크가 일정하게 유지될 때까지 해석을 진행하였

다.

2.3.2 경계조건

원방경계는 원통형으로 하였으며 다양한 크기

의 원방경계를 테스트하여 직경과 높이를 각각

프로펠러 직경(D)의 10배, 15배로 설정하였다. 입

구와 출구는 각각 5D와 10D 거리에 위치한다.

입구와 측면 경계에는 velocity inlet, 출구는

outlet 경계조건을 적용하였다. 원방 경계에서의

난류 강도는 0.1%, transition-SST 모델의 경우

간헐도는 0.2로 설정하였다.

2.3.3 해석격자

해석 격자는 GAMBIT과 T-GRID를 사용하여

생성하였다. 주 블레이드 표면은 사각형의 정렬

격자로 구성하고 허브 및 연결부, 블레이드 끝단

등은 삼각형 비정렬 격자로 구성하였다. 점성 유

동 해석을 위해 사각형 표면격자에서는 육면체,

Fig. 10. Propeller geometry and surface mesh

삼각형 표면격자에서는 오면체(prism) 격자를 사

용하여 총 25층의 경계층 격자를 생성하였다. k-

ω SST와 transition-SST 모델을 사용하기 위해

경계층 최초 격자 높이는 5⨯10-6m으로 하여 y+

값이 1 이하가 되도록 하였다. 나머지 경계층 외

부 공간은 4면체 격자로 구성하였다.

해석에 앞서 표면격자, 경계층 격자, 공간격자

와 관련한 주요 파라미터들에 대해 테스트를 수

행하였다. 결과로부터 비용대비 정확도 측면에서

표면격자수 약 33만개, 전체 격자수 약 1,460만개

인 격자를 적절한 격자수준으로 판단하였다[17].

MRF 기법과 SMM 기법을 사용하여 프로펠러

단독 해석을 수행한 결과, 추력이 약 0.1% 수준

의 차이를 보여 MRF 기법 사용이 타당하다고

판단하였다. Fig. 10은 해석에서의 0.7m 프로펠러

형상과 표면격자의 예를 보여준다.

2.4 해석결과 및 분석

2.4.1 성능곡선

1350 rpm으로 회전속도를 고정하고 자유류 속

도를 변화시켜 다양한 전진비 조건의 해석을 수

행하였다. 두 가지 난류모델을 사용한 해석결과

와 시험결과를 CT-CP 그래프로 Fig. 11에 비교하

Fig. 11. Comparison of CT vs CP
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여 나타내었다. Transition SST 모델의 결과는 시

험결과와 잘 일치한다고 판단되며, k-ω SST 모델

도 동력계수를 소폭 낮게 예측하나 우수한 예측

결과를 보여준다. Fig. 11의 비교로부터 특정 추

력 발생에 필요한 동력을 파악하는데 전산해석

결과를 높은 신뢰도로 활용 가능하다고 평가 할

수 있다.

전진비에 따른 추력계수, 동력계수, 효율을

Fig. 12에 비교하여 나타내었다. Fig. 11에서 확

인한 바와 같이 두 난류모델 결과의 추력계수가

잘 일치하며, 동력계수는 transition-SST 모델의

결과가 소폭 높은 것을 볼 수 있다. 동력계수의

차이는 낮은 전진비에서 상대적으로 크게 관찰되

며, 최대 2% 이내의 차이를 보였다. 깃 요소 관

점에서는 낮은 전진비 영역이 높은 받음각 조건

에 해당하는데, 이때 양력은 유사하게 예측하는

반면 항력은 transition SST 모델이 k-ω SST 모델

에 비해 근소하게 높게 예측하는 것으로 평가된

다.

전체 전진비에 걸쳐 경향이 잘 일치하지만 정

량적으로는 같은 전진비에서의 성능 계수가 일정

수준 차이를 보임을 알 수 있다. EAV-2H+ 체계

운용조건인 전진비 0.5 ~ 0.8 영역에 대해 2차

다항식으로 시험결과를 피팅한 후, 해석결과와의

차이를 계산하였다. k-ω SST 모델 해석결과는 시

험결과 대비 추력계수와 동력계수가 평균 0.0065,

0.0038, 효율은 약 0.0175가 낮은 것으로 확인되

었다. 상승조건인 전진비 약 0.52 근방에서 추력

계수, 동력계수, 효율의 오차가 각각 약 5.5%,

2.9%, 2.4% 수준이다.

해석에서는 프로펠러를 단독으로 고려하고 원

방 경계를 사용하지만, 시험에서는 측정 장치, 지

지대 기둥 및 풍동 시험부 벽면 등이 존재한다.

시험장치 및 시험부 벽면에 의한 폐쇄 효과

(blockage effect) 등이 Fig. 12의 결과 차이에 일

부 포함되어 있다고 예상 가능하다. 이를 확인하

기 위해 측정장치, 지지대 기둥, 시험부 형상을

단순하게 모델링하여 포함시키고, 8m/s, 1350

rpm 조건을 추가로 해석하였다. 이 경우 MRF

기법의 축대칭 유동 가정이 위배되므로 SMM 기

법으로 총 10회전 해석을 수행하였다. 마지막 1

회전의 평균값을 Fig. 12에 비어있는 심볼로 함

께 나타내었으며, 프로펠러 단독 해석 대비 추력

계수가 시험치에 가깝게 증가하였음을 볼 수 있

다. 시험결과와의 오차는 추력계수, 동력계수, 효

율이 각각 2.4%, 1.7%, 0.96% 수준으로 감소하였

다. 측정 장치와 지지대 기둥의 폐쇄효과에 의해

프로펠러 하류 영역의 정압이 증가하고, 이로 인

Fig. 12. Performance curves from CFD
and experiment

해 추력이 소폭 증가하는 것으로 분석되었다. 따

라서 측정된 추력이 전체 전진비에 걸쳐 해석결과

보다 일정 수준 높게 나타난 원인에는 시험에서의

측정 장치의 영향이 포함된 것으로 분석된다.

2.4.2 낮은 rpm 및 고고도 조건 평가

시험에서 확인된 저 rpm 영역에서의 성능계수

변화를 전산해석으로 확인하고 모사 능력을 평가

하고자 하였다. 시험에서와 마찬가지로 속도를

8m/s로 고정하고 rpm을 변화시키면서 해석을

수행하였다. Transition SST 모델을 사용한 해석

결과를 시험 결과와 함께 Fig. 13에 나타내었다.

점선은 속도를 변화시킨 기존 성능계수 곡선이고

실선은 rpm 변화 곡선이다. rpm 감소에 따라 시

험결과와 동일한 추력계수 및 동력계수 감소 경

향을 확인할 수 있다.

앞서 언급하였듯이 이러한 성능계수 감소는

깃 요소 시위 레이놀즈수 감소에 따른 공력 성능

저하가 주요 원인으로 예상된다. Fig. 14는 유도

속도를 배제하고 rpm과 자유류 속도만으로 근사

적으로 예측한 레이놀즈수 분포를 몇 가지 조건

에 대해 나타낸 것이다. 1350 rpm의 경우는 회

전 속도가 높아 유속 8m/s(J=0.508)와 14m/s

(J=0.889) 일 때 최대 레이놀즈수 약 1.3 ~ 1.4⨯
105 수준의 레이놀즈수 분포를 보여준다. 반면

900 rpm(J=0.762), 800 rpm(J=0.857), 700 rpm

(J=0.980) 경우를 보면, rpm 감소에 따라 레이놀

즈수가 감소하며 최대 시위 레이놀즈수가 105을

넘지 않는 것을 알 수 있다. Fig. 13의 해석결과

에서 성능계수 감소는 약 900 rpm부터 나타나기

시작하며, 이에 근거하면 블레이드 최대 시위 레

이놀즈수가 약 10
5
이하로 감소하면서부터 발생

가능한 것으로 분석된다.
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Fig. 13. Velocity vs rpm variation results

Fig. 14. Estimation of chord Reynolds
number distribution of blade

깃 요소 레이놀즈수 감소와 공력성능 저하와의

연관성을 확인하기 위해 2차원 익형 해석을 수행

하였다. 블레이드 단면 형상인 DAE51 익형에 대해

유속을 변화시켜 다양한 레이놀즈수 조건을 부과

하였다. 동일하게 FLUENT를 사용하여 해석을 수

행하였으며, 격자는 GAMBIT을 사용하여 C-H

Type의 정렬 격자를 생성하였다. 표면격자는 익형

위아래면 각각 300개씩으로 하였고, 총 격자수는

Fig. 15. a) Cl and b) L/D plot of DAE51 for
several Reynolds numbers

약 16만 8천개이다. Transition SST 모델을 사용하

였고 비정상 유동 특성을 반영하기 위해 transient

해석을 수행하였다. 다양한 받음각 조건에서 공력

계수가 안정화 될 때 까지 충분한 시간 해석을 수

행하고, 시간에 따라 진동하는 경우에는 주기성을

확인하고 50주기 이상의 시간 평균을 취하였다. 받

음각에 따른 양력계수와 양항비를 몇 가지 레이놀

즈수에 대해 Fig. 15에 나타내었다.

Figure 15a의 결과로부터 시위 레이놀즈수

1.5x105 이상에서는 양력계수의 선형 구간이 명

확하고 레이놀즈수에 따른 변화가 크지 않은 것

을 볼 수 있다. 하지만 레이놀즈수가 10
5
및 그

이하로 감소하면 동일한 받음각에서 양력계수가

감소하고, 60,000 이하에서는 선형 구간도 불명확

해 짐을 알 수 있다. 또한 Fig. 15b로부터 레이놀

즈수 감소에 따라 양항비가 급격하게 저하됨을

알 수 있다. 깃 요소 운동량 이론에 근거하면 깃

요소의 양항비 저하는 프로펠러의 효율 저하로

직결된다. Fig. 14와 15b로부터 700 rpm에서의

깃 요소의 양항비는 1350 rpm 경우의 절반 수준

으로 감소하는 것으로 판단된다. Fig. 15의 결과

들은 낮은 rpm에서의 프로펠러 성능저하가 레이
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Fig. 16. Comparison of turbulence models

놀즈수 감소에 의한 깃 요소 공력성능 저하에 의

한 것임을 확인시켜준다.

Figure 16는 두 가지 난류 모델을 사용하여 계

산된 rpm 변화 성능 곡선을 보여준다. Transition

SST 모델과는 달리 k-ω SST 모델 결과에서는 낮

은 rpm에서의 성능계수와 효율 감소 경향이 미

미하거나 거의 나타나지 않는 것을 알 수 있다.

2차원 익형 해석으로부터, k-ω SST 모델은 낮은

레이놀즈수에서도 완전 난류 유동으로 모사하려

는 특성을 갖기 때문에 레이놀즈수 저하에 따른

층류 박리 및 천이 후 재부착과 같은 유동 특성

이 적절하게 모사되지 못하는 것으로 분석되었

다. 이와 같은 차이는 낮은 레이놀즈수 영역의

프로펠러 성능 해석 시 난류 모델 선정에도 신중

한 고려가 필요함을 시사한다. 고고도 성능 예측

에는 레이놀즈수 감소에 의한 성능 저하 경향이

모사 가능한 transition SST 모델의 사용이 적합

하다고 판단된다.

고고도에서의 성능곡선 변화 가능성을 탐색하

기 위해 고도 10km, 15km, 20km 조건의 해석을

수행하였다. 자유류 유속을 각 고도에서의 예상

운용속도인 13.9, 20.6, 30m/s로 고정하고 다양한

rpm 조건을 계산하였으며, 난류 모델은 낮은 레

이놀즈수 효과를 반영할 수 있도록 transition

SST 모델을 사용하였다. 추력계수와 효율 곡선을

Fig. 17에 나타내었으며, 비교를 위해 지상고도

조건의 시험 및 해석결과를 함께 나타내었다.

Fig. 17a로부터 고도 상승에 따라 전체 전진비에

걸쳐 추력계수의 감소를 확인 할 수 있다. 동일

한 전진비를 기준으로 할 경우, 고도 10, 15,

20km에서는 추력계수가 지상조건 대비 약 3%,

5%, 12% 정도 감소하는 것으로 예측되었다. 해

석 결과는 고도 증가에 따라 추력계수와 동력계

Fig. 17. a) CT and b) efficiency curves for
several altitudes

수가 모두 감소하였으며, 추력계수는 고도 10km,

동력계수는 15km부터 지상조건 대비 감소 경향

이 나타났다. Fig. 17b로부터 고도 증가에 따른

효율 감소를 확인 할 수 있다. Fig. 14와 같이 깃

요소 시위 레이놀즈수 분포를 예측한 결과, 고도

10km 운용조건 근방부터 105이하로 감소하는 것

으로 나타났다.

강건한 고고도 무인기 설계와 임무 계획을 위

해서는 고고도에서의 성능계수 변화에 유의하여

프로펠러 성능을 평가해야 할 것으로 판단된다.

고도에 따라 동력계수 및 운용 전진비도 함께 달

라지므로 실제 운용조건에서의 평가 및 비교가

이루어져야 한다. 이를 위해서는 동력계수 곡선

과 모터(또는 엔진) 성능을 고려하여 운용 동력

과 전진비를 결정한 후, 해당 전진비에서의 추력

계수를 파악해야 한다.

Ⅲ. 결 론

풍동시험과 전산해석을 수행하여 고고도 장기
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체공 축소형 전기 동력 무인기 장착을 위한 프로

펠러 성능을 평가하였다.

프로펠러 성능 측정을 위한 풍동시험 장치와

기법을 구축하였다. 측정된 성능곡선으로부터 요

구조건 충족 여부를 판단하고 적합한 프로펠러를

선정하였다. 낮은 rpm에서의 성능계수 감소 경향

을 관찰하여 고고도에서 저레이놀즈수 효과에 의

한 성능 저하 가능성을 확인하였다. 천이 테이프

의 부착으로 낮은 rpm 영역에서의 성능 감소가

일부 회복 가능함을 확인하였다. 하지만 높은

rpm 조건에서는 오히려 성능저하를 발생시켜 전

체 전진비 영역에서는 회복보다 손실 수준이 더

큰 것으로 판단되었다. 천이 테이프는 성능저하의

원인으로도 작용할 수 있기 때문에 운용 조건을

고려한 신중한 사용이 요구된다고 할 수 있다.

전산해석으로 성능곡선을 획득하고 시험 결과

와의 비교를 수행하였다. 추력-동력계수 선도가

잘 일치하여, 전산해석을 설계 단계에서의 성능

평가 및 예측에 충분한 신뢰도로 활용 가능함을

확인하였다. 전진비에 따른 성능계수 그래프에서

시험과 해석의 결과 차이에는 측정 장치, 지지대

기둥 등의 폐쇄효과로 인한 추력증가의 영향이

일부 포함되어 있음을 확인하였다. 높은 rpm 조

건에서는 transition SST와 k-ω SST 모델의 결과

가 거의 일치한 반면, 낮은 rpm에서의 성능 계

수 감소 경향은 transition SST 모델 결과에서만

분명하게 관찰되었다. 저레이놀즈수 영역을 포함

하는 경우에는 transition SST 모델로부터 더 높

은 신뢰도를 기대할 수 있다고 판단되었다. 최대

깃 요소 레이놀즈수가 약 10
5
이하로 감소하면서

성능 저하가 발생한다고 분석되었다. 2차원 익형

해석으로부터 낮은 rpm에 의한 프로펠러 성능

감소 원인이 저레이놀즈수에 의한 깃 요소 공력

성능 저하에 있음을 확인하였다. 고고도 조건 해

석으로부터 고도 증가에 따fms 성능 및 효율 감

소 경향을 확인하였다.

본 연구를 통해 풍동시험과 전산해석 기법의

타당성과 신뢰성을 상호 보완적으로 검증하였다.

고고도 무인기 프로펠러의 성능 예측 시, 운용

조건에서의 레이놀즈수를 평가하여 성능 저하 가

능성에 유의해야 함을 확인하였다. 확보한 전산

해석 및 시험 기법 등은 향후 EAV-3 프로펠러

설계 및 성능 평가를 위한 기초 기술로 활용할

예정이다.
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